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Abstrakt
Bezpilotních prostředků a možností jejich uplatnění stále přibývá. Pokud chceme
navrhnout systém jejich autopilota, potřebujeme počítačový model, na kterém tento návrh
budeme moct vyzkoušet a odladit. Tato práce se zabývá získáním takovéhoto modelu pro
malé bezpilotní letadlo s klasickou konstrukcí s pevnými křídly. Je zde popsán způsob, jak
se k tomuto modelu dopracovat, jaké rovnice použít a co znamenají jednotlivé parametry.
Jedna z možností je i identifikace parametrů z naměřených dat. Ve druhé části práce je
krátká  rešerše  těchto  metod  identifikace  a  implementace  dvou  z  nich.  Nechybí  ani
porovnání s reálnými daty a závěr.
Virtuální model, jehož vytvoření je v této práci popsáno, splnil svůj primární účel a
byly podle něj nastaveny regulátory autopilota.  Metody identifikace také fungovaly,  ale
nepodařilo se s jejich pomocí model dále vylepšit. Příčinou byly nedostatky v měření dat
pro identifikaci.
Klíčová slova
bezpilotní  letadlo,  simulační  modelování,  identifikace  parametrů,  aerodynamické
konstanty.
Abstract
Nowadays number of UAVs is still increasing. If we want to design their autopilot
system, we need a simulation model to test and tune our autopilot design. This thesis is
about creating such model fo small fixed wing UAV. This thesis contain information how
to create the model, which equations to use and what various parameters mean. One of the
possibilities is parameter identification from measured data. In later part of this paper is a
small research of this topic and implementation of two of them.
Virtual model, which is obtained at the end of this work, accomplished its primary
goal and was used to initial autopilot design. Implemented identification methods worked
as well, but we didn't succeed in upgrading the model parameters due to the defects during
the data measurement.
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Seznam symbolů a veličin
10
α rad Úhel náběhu, úhel vzepětí
β rad Úhel vybočení
η rad Výchylka výškovky
λ - Zůžení křídla (taper ratio)
ρ Hustota
θ rad Úhel klopení (pitch angle)
Λ rad Úhel vzepětí křídel
Φ rad Úhel klonění (bank angle)
ζ rad Výchylka směrového kormidla
ξ rad Výchylka křidélek
AR - Štíhlost (aspect raitio)
b m Rozpětí křídel
- Odporový koeficient
- Vztlakový koeficient
- Koeficient boční síly
- Výkonový koeficient vrtule
- Tahový koeficient vrtule
m Hloubka křídla na konci (tip chord)
m Hloubka křídla u trupu (wing root chord)
d m Průměr vrtule
N Odporová síla
N Vztlaková síla
N Boční síla
g Tíhové zrychlení
hc m Aerodynamická tětiva VOP
Momenty setrvačnosti k osám x, y, z
J Moment setrvačnosti
Vs/rad Elektrická konstanta motoru
Nm/A Mechanická konstanta motoru
L N.m Složka momentu od aerodynamických a tahových sil kolem osy x
m kg Hmotnost
M N.m Složka momentu od aerodynamických a tahových sil kolem osy y
N N.m Složka momentu od aerodynamických a tahových sil kolem osy z
p rad/s Rychlost klonění (roll rate)
q rad/s Rychlost klopení (pitch rate)
kg.m-3
CD
CL
Cy
cP
cT
cT
cRW
FD
FL
Fy
m.s-2
Ix, y , z kg.m2
kg.m2
ke
km
Seznam zkratek
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Pa Dynamický tlak 
r rad/s Rychlost zatáčení (yaw rate)
RPS ot/s Otáčky za sekundu
S Plocha křídla
u m/s Složka rychlosti k ose x
U V Napětí
v m/s Rychlost
v m/s Složka rychlosti k ose y
vc m Aerodynamická tětiva SOP
w m/s Složka rychlosti k ose z
wc m Aerodynamická tětiva křídla
Plocha křídla
Plocha vodorovné ocasní plochy
Plocha svislé ocasní plochy
m2
Wsurf m2
Hsurf m2
Vsurf m2
q̄
CG Těžiště
NP Neutrální bod
SOP svislá ocasní plocha
VOP Vodorovná ocasní plocha
1 Úvod
Bezpilotní prostředky (unmanned aerial vehicle odtud zkratka UAV) se v dnešním
světě  začínají  uplatňovat  čím  dál  více  a  pronikají  do  oblastí  jako  je  zemědělství,
monitoring (dopravní situace, sportovní akce, …), měření ovzduší, letecké záběry a další.
Konstrukce samotného bezpilotního prostředku většinou není složitá. Častokrát se jedná o
nějaké  více-rotorové  stroje,  jako  například  kvadrokoptéry,  hexakoptéry  a  nebo  o
zmenšeniny civilních letadel s pevnými křídly.
Jedna  z  nejzajímavějších  věcí  na  těchto  bezpilotních  letadlech  je  jejich  systém
autopilota.  Dnes  už  se  také  experimentuje  se  skupinou  UAV,  které  jsou  schopny
spolupracovat  např.  při  přenášení  břemene  nebo  prohledávání  dané  oblasti.   Abychom
takový  systém  autopilota  mohli  vyvinout,  navrhnout  a  otestovat  potřebujeme  k  tomu
spolehlivý simulační model daného bezpilotního prostředku. Čím věrnější bude virtuální
model,   tím lépe  se nám podaří  autopilota  navrhnout  a  otestovat  a  tím lépe  pak bude
fungovat na skutečném UAV. Samozřejmě, že se nám nikdy nepodaří  udělat  simulační
model tak, aby byl 100% shodný s reálným, ale čím věrnější tento simulační model bude,
tím lepší bude první verze autopilota pro letové testy.
Vzhledem  k  tomu,  že  systém  autopilota  je  z  velké  části  založen  na  PID
regulátorech, bude potřeba simulační model linearizovat. Na linearizovaném modelu si tak
budeme  moci  zobrazit  póly  soustavy,  zjistit  na  jaké  vlastní  módy  kmitání  je   letadlo
náchylné,  použít  nástroje pro naladění  regulátorů atd.  Také se tento virtuální  model  dá
přenést do některého z leteckých simulátorů a zkoušet hardware-in-the-loop testování, kde
se ověřuje jednak funkčnost autopilota, tak i zároveň elektronika, na které autopilot běží.
Na  virtuálním  modelu  tak  můžeme  zkoušet  i  různé  nestandardní  letové  stavy  (např.
vývrtka, porucha motoru, atp.), které by s opravdovým letadlem byly velmi riskantní. Je
možné také vyzkoušet různé vlivy počasí od běžných podmínek (boční vítr) až po extrémní
(vichřice).
Situaci  trochu  komplikuje  fakt,  že  velká  část  literatury  se  zabývá  popisem  a
identifikací  „dospělých“  letadel.  UAV  jsou  záležitostí  posledních  cca.  20  let.  Většina
znalostí je přenositelných, ale efekty, které se zanedbávají u velkých letadel, mohou hrát
roli  u  malých  a  lehkých  UAV.  Aby  byl  výsledek  co  nejlepší,  se  také  zaměříme  na
identifikaci modelu z dat naměřených při letu. To by nám mělo pomoci k co nejvěrnějšímu
modelu, pomocí kterého bude možné navržení fungujícího autopilota.
1.1 Projekt Skydog
Projekt  SkyDog  má  svůj  původ  ve  společnosti  Honeywell.  Celá  tato  práce  je
součástí  tohoto  projektu.  Požadovaným výstupem je  vytvoření  testovací  platformy pro
zkoušení algoritmů autopilota. 
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Cíle projektu jsou následující:
• vybrat vhodný model letadla a elektroniku
• vytvořit simulační model
• na základě simulačního modelu navrhnout autopilota v Simulinku
• vymyslet a implementovat způsob, jak autopilota v Simulinku vygenerovat do C a
zkompilovat do řídící elelktroniky UAV
Toto UAV bude pomáhat při vývoji komerčních autopilotů a jejich testování. Cílem
je  zjednodušit  vývoj  a  testování  nových  funkcí  autopilota  a  poskytnout  vývojářům
autopilota jednoduchou platformu pro testování s „plug and play“ funkcionalitou.
1.2 Cíl práce
Motivací této práce je vytvoření autopilota pro bezpilotní prostředek. Cílem tedy
bude vytvoření virtuálního modelu dostatečně přesného pro počáteční nastavení autopilota
a  následné  testování  autopilota  ve  virtuálním  prostředí  pomocí  hardware-in-the-loop
testování.
Z tohoto hlavního cíle vyplývají dílčí cíle práce, které jsou osaženy v zadání:
1. Naměření a zjištění  dat pro tvorbu virtuálního modelu  – zde se bude jednat
především  o  změření  fyzických  parametrů  letadla  a  dopočítání   konstant
vystupujících v aerodynamických rovnicích.
2. Vytvoření  virtuálního modelu  – namodelování  letadla  v prostředí  MATLAB /
Simulink.
3. Porovnání  virtuálního modelu  s  reálnými daty  –  zde  zjistíme,  jak  přesný je
simulační model a zda je možné jej použít pro počáteční nastavení autopilota.
4. Rešerše metod identifikace virtuálního modelu – metod identifikace je spousta,
ne všechny se však hodí pro identifikaci letadla.  Zde by jsme se měli  dozvědět,
jestli jde model ještě nějak vylepšit a pokud možno jak.
5. Aplikace  vybrané  metody  identifikace  a  zhodnocení  výsledků –
implementujeme vybranou metodu a zhodnotíme,  jaký to mělo vliv  na přesnost
virtuálního modelu vůči reálnému letadlu.
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2 Aerodynamika
2.1 Předpoklady
Předpoklady pro odvození pohybových rovnic (zdroj [1]):
1. Letadlo je tuhé těleso. Pak má šest stupňů volnosti a lze ho popsat diferenciálními
rovnicemi. Je geometricky a hmotově souměrné.
2. Hmotnost letadla je konstantní, neuvažujeme proto např. úbytek paliva za letu.
3. Hlavní osy setrvačnosti jsou totožné s letadlovou souřadnou soustavou, zjednoduší
se momentové rovnice.
4. Vektor tahu motorů leží v podélné ose letadla, zjednoduší se silové i momentové
rovnice.
5. Tíhové zrychleni je konstantní.
6. Zemská  souřadná  soustava  je  inerciální  soustavou,  neuvažuje  se  Coriolisovo
zrychlení.
7. Zakřivení země pro nízké rychlosti zanedbáme.
2.2 Souřadné systémy
Zdroje: [2][3]
Souřadných  systémů  se  používá  několik.  Je  například  rozdíl  mezi  evropským
systémem ISO a ruským GOST. My se budeme v práci držet ISO systému a uvedeme si
zde  základní  souřadné  systémy,  které  budou  důležité  pro  pochopení  aerodynamických
rovnic.
2.2.1 Zemská souřadnicová soustava
Jedná se o inerciální vztažnou soustavu pevně spojenou se zemí. V této soustavě
určujeme nadmořskou výšku a údaje z GPS (zeměpisnou šířku a délku).
Dále pak rozlišujeme „zemskou souřadnou soustavu nesenou letadlem“,  která je
neinerciální,  je  nesená  letadlem  a  proti  zemské  souřadné  soustavě  je  posunuta  pouze
translačním pohybem
14
2.2.2 Letadlová souřadnicová soustava
Tato souřadná soustava je pevně spojená s letadlem. Počátek souřadné soustavy je
v těžišti  letadla.  Osa  xb prochází  středem trupu a  přední  částí  (nosem)  letadla.  Osa  yb
prochází ve směru pravého křídla. Osa zb míří přes spodní část trupu pod letoun (tj. dolů při
vodorovném letu). Všechny osy jsou na sebe vzájemně kolmé.
Eulerovy úhly a momenty udávají vztah mezi letadlovou ss a zemskou ss nesenou
letadlem.  Eulerovy  úhly  popisují  polohu  letadla  v  prostoru  vzhledem  k  zemi  (zemi
považujeme za plochou).
Ještě zde pro přehlednost musím vzpomenout rychlosti klonění, klopení a zatáčení
(roll rate, pitch rate a yaw rate). Označují se jako p,  q a  r. Často se pletou s derivacemi
eulerových úhlů ( φ˙ , θ˙ , ψ˙ ),  ale  jedná se o různé věci.  Eulerovy úhly udávají  polohu
letadla vůči zemské souřadné soustavě, přesněji řečeno vztah mezi letadlovou souřadnou
soustavou a  zemskou souřadnou soustavou nesenou letadlem. Úhlové rychlosti  p,  q a  r
označují rychlosti otáčení letadla kolem os v letadlové souřadnicové soustavě.
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Obr. 2: Znázornění eulerových úhlů [3]
Obr. 1: Zemská ss a zemská ss nesená letadlem [3]
2.2.3 Aerodynamická souřadnicová soustava
Aerodynamická  souřadnicová  soustava  má  s  letounem  svázaný  pouze  počátek,
který  je  v  tzv.  „aerodynamickém  středu“.  Aerodynamický  střed  je:  „vztažný  bod,  ke
kterému je součinitel  momentu konstantní“  [4].  Kladný směr osy  xa je určen vektorem
okamžité rychlosti letounu. Osa za je kolmá na osu xa a leží v rovině souměrnosti letadla
(rovina xb  zb). Osa ya je kolmá na rovinu xa  za a směřuje vpravo od této roviny při pohledu
ve směru vektoru rychlosti.
K  osám  aerodynamické  soustavy  vztahujeme  aerodynamické  síly,  které  jsou
vyvolány  pohybem  letounu  ve  vzdušném  prostředí.  Kladné  smysly  příslušných
aerodynamických sil jsou opačné než smysly příslušných aerodynamických os.
Zdroj: [5]
2.3 Základní aerodynamické rovnice
V  této  kapitole  uvedu  jen  velmi  základní  rovnice.  Existuje  spousta  kvalitní
literatury zabývající se tímto tématem (např. [1][6][7][8]). Více rovnic bude  uvedeno dále
při popisu modelu v programu MATLAB / Simulink. 
Uvedené rovnice vychází ze základních rovnic (Newtonův 2. pohybový zákon a
pod.), které byly rozloženy na jednotlivé složky (x, y, z) a postupně upravovány. Rovnice
byly  následně  linearizovány,  aby se zjednodušilo  jejich  analytické  řešení.  Linearizace
proběhla tak, že byly zavedeny tzv. odchylkové rovnice, které jsou platné pouze pro určité
referenční  podmínky  a  relativně  malé  odchylky  od  referenčních  hodnot.  Složky,  které
nemají podstatný vliv na dynamiku letadla, jsou zanedbány. Kompletní odvození je možné
nalézt v literatuře  [1]. V této kapitole budou pouze nastíněny základní vztahy a poté v
popisu modelu v Simulinku výsledné použité rovnice.
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Obr. 3: Vztah mezi letadlovou a aerodynamickou souřadnou soustavou [3]
2.3.1 Aerodynamická síla
Celková aerodynamická síla na letadlo má působiště v neutrálním bodě a dělí se na
tři složky – vztlakovou, odporovou a boční. Poloha neutrálního bodu vůči těžišti je důležitá
z  hlediska  stability  letadla.  Určuje  totiž,  jestli  letadlo  bude  mít  tendenci  se  překlápět
dopředu, dozadu nebo bude stabilní.
Vztlaková síla určuje, jak velký vztlak letadlo vytváří. Spočítá se následovně:
F L=F z= q̄⋅C L⋅S (1)
V této rovnici vystupuje dynamický tlak - q̄ , který se počítá jako:
q̄=1
2
⋅ρ⋅v2 (2)
A dále koeficient CL  , což je vztlakový koeficient. Tento vztlakový koeficient je
závislý  na  mnoha  dalších  proměnných,  jako  je  úhel  náběhu,  rychlost  klopení nebo
výchylka výškového kormidla. Poslední veličina, na které je vztlaková síla závislá, je S,
což je plocha křídel.
Odporová a boční aerodynamická síla se počítají velmi obdobně. Odporová síla se
spočítá jako:
F D=F x=q̄⋅C D⋅S (3)
A boční síla jako:
F y=q̄⋅C y⋅S (4)
Vztlakový, odporový a boční koeficient se počítají pomocí aerodynamických 
derivací.
Zdroj: [1] [6] [8]
2.3.2 Aerodynamické momenty
Jedná  se  o  aerodynamické  momenty  na  letadlo  k  jednotlivým  osám  letadlové
souřadné soustavy. Zdroj: [1] [6] [8].
M x=L= q̄⋅C l⋅b⋅S (5)
M y=M= q̄⋅C M⋅wc⋅S (6)
M x=N= q̄⋅C N⋅b⋅S (7)
2.3.3 Aerodynamické koeficienty
Aerodynamické koeficienty, někdy označované také jako aerodynamické derivace,
jsou bezrozměrné koeficienty,  které určují vliv  jednotlivých proměnných na danou sílu
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nebo moment. Pokud si například vezmeme vztlakovou sílu. Ta je závislá na vztlakovém
koeficientu CL.  Tento koeficient se spočítá následovně:
C L=Cz0+Czα⋅α+
Czq⋅q⋅wc
vaero
+Czξ⋅ξ (8)
Všem  koeficientům  vystupujícím  v  tomto  vztahu  říkáme  aerodynamické
koeficienty.  Indexy těchto koeficientů nám říkají, na jakou sílu nebo moment koeficient
působí a od čeho vzniká. Aerodynamické koeficienty nám vyjadřují různé vlastnosti ploch
letadla. Dvě tělesa o stejné ploše mají jiné vlastnosti, co se týká vztlaku, odporu apod.  A
to  se  právě  snaží  postihnout  aerodynamické  koeficienty.  Czα  tedy  vyjadřuje  vliv  úhlu
náběhu  na  vztlakovou  sílu,  ale  pak  další  koeficienty  vyjadřují  vliv  úhlu  náběhu  na
odporovou sílu, moment kolem osy y a pod.
Tyto  koeficienty  společně  s  fyzickými  parametry  letadla,  jako  jsou  momenty
setrvačnosti, poloha těžiště, rozpětí křídel apod., vytváří matematický model letadla a  jsou
pro každý typ letadla unikátní. Způsob, jak je nejspolehlivěji zjistit, je z větrného tunelu.
 
Některé  aerodynamické  koeficienty  se  dají  spočítat  analyticky  z  naměřených  dat  nebo
pomocí  nějakého numerického programu, jako je např. DATCOM nebo XFLR5 a jiné.
Tyto metody však nejsou tak přesné jako tunelové měření a vyžadují  také určitou míru
zkušeností  a  nebo  kvalitně  naměřená  data.  Posledním  způsobem,  jak  tyto  koeficienty
získat,  je  použitím nějaké  metody identifikace  z  naměřených  letových dat,  ale  kvalitní
letová  data  není  tak  snadné získat  nebo to  může  být  velmi  finančně  náročné  (např.  u
velkých dopravních letadel). Některé aerodynamické koeficienty jsou nelineární a mění se
s úhlem náběhu nebo úhlem vybočení.  
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Obr. 4: Měření aerodynamický koeficientů ve
větrném tunelu na modelu letadla BAE Hawk
[22]
2.3.4 XFLR5
XFLR5  je počítačový program, který slouží pro analýzu křídel, profilů křídel a
draků  letadel  operujících  při  malém  Reynoldsově  čísle  (nedochází  k  turbulentnímu
proudění).  Tento  program  umí  spočítat  aerodynamické  koeficienty,  stavové  matice,
momenty setrvačnosti,  polohu těžiště  a  polohu neutrálního  bodu a další  charakteristiky
letadla. Jak bylo napsáno dříve, získání aerodynamických koeficientů je složitá záležitost a
je k tomu potřeba znalostí a zkušeností, kterými já nevládnu. Ing. Petr Liškář namodeloval
letadlo SkyDog v tomto programu podle dodaných parametrů a spočítal všechny potřebné
aerodynamické derivace, momenty setrvačnosti, polohu těžiště a polohu neutrálního bodu.
Platí, že čím větší zkušenosti člověk s tímto programem má, tím lepších výsledků dosáhne.
Nicméně toto je ovšem přibližná metoda výpočtu, a tak by se spočtená data měla brát s
rezervou. 
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Obr. 5: Model kluzáku v programu XFLR5 [23]
3 Tvorba virtuálního modelu
V této kapitole se dostáváme k samotné tvorbě virtuálního modelu. Virtuální model
vychází z aerodynamických rovnic popisujících letadlo. Tvar těchto rovnic se může mírně
lišit v závislosti na použitých konvencích. Zvolil jsem formu, jaká je použita v publikaci
[1] z ČVUT. Hlavním důvodem bylo, že při analýze draku letadla v programu XFLR5 mi
Ing.  Petr  Liškář  poskytl  aerodynamické  koeficienty,  jejichž  tvar  vycházel  ze  zmíněné
publikace, takže je bylo možné použít bez jakéhokoliv přepočítávání.
3.1 Fyzický model letadla
Abychom  mohli  vytvořit  virtuální  model,  nejprve  musíme  znát  parametry
fyzického letadla. Jednotlivé části letadla jsou popsány v následujících podkapitolách.
3.1.1 Drak letadla
Jedná  se  o  model  letadla  Funcub  z  odolné  pěnové  hmoty  ELAPOR  [9].  Pro
vytvoření modelu je potřeba změřit různé části letadla. Tyto údaje pak budou použity pro
namodelování  letadla  v  programu  XFLR5  a  zjištění  momentů  setrvačnosti  a
aerodynamických derivací. Celý okótovaný nákres letadla najdete v příloze. Zde uvedu jen
tabulku se základními údaji.
Rozpětí [mm] 1405
Délka trupu [mm] 980
Hmotnost prázdného letadla [g] 453
Tabulka 1: Parametry draku letadla
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Obr. 6: Letadlo SkyDog - FunCub Zdroj: Bc. David Kraus
3.1.1.1 Momenty setrvačnosti
Momenty setrvačnosti letadla byly získány od Ing. Petra Liškáře z programu 
XFLR5.
Ix = 0.02481 kg·m2
Iy = 0.03767 kg·m2
Iz = 0.05776 kg·m2
Ixz = -0.002733 kg·m2
Iyz = 0 kg·m2
Ixy = 0 kg·m2
3.1.1.2 Plochy křídel a ocasních ploch
Postup měření byl takový, že jsem letadlo nafotil, převedl do AutoCadu, nastavil
měřítko  1:1  a  spočítal  obsahy  požadovaných  ploch  pomocí  zabudovaného  nástroje  v
AutoCadu. Dle mého názoru je měření více než dostatečně přesné pro naši aplikaci.
Wsurf = 0,310678 m2 (plocha křídla)
Hsurf = 0,0648 m2 (plocha vodorovné ocasní ploch)
Vsurf = 0,033571 m2 (plocha svislé ocasní plochy)
3.1.1.3 Zůžení křídla
Anglický název je taper ratio. Jedná se o poměř hloubky křídla na konci a hloubky
křídla u trupu.
λ=
cT
cRW
=hloubka křídla na konci
hloubka křídla u trupu (9)
Pro větší názornost připojím obrázek:
Problém je ale v tom, že v našem případě je konec křídla zaoblený, není rovně
ukončený. Jakou vzdálenost tedy máme použít? Pomůžeme si ještě dalším vzorcem [10].
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Obr. 7: Důležité vzdálenosti na křídle [6]
S=
cRW (1+λ)
2
⋅b (10)
Z tohoto vzorce si vyjádříme λ a spočítáme pro všechny plochy:
λkřídlo=
2⋅S
b⋅cRW
= 2⋅0,310678
1,410⋅0,225
=1,956
λVOP=
2⋅S
b⋅cRW
= 2⋅0,0648
0,450⋅0,180
=1,60
λSOP=
2⋅S
b⋅c RW
= 2⋅0,033571
0,235⋅0,220
=1,299
3.1.2 Štíhlost
Anglický název je aspect ratio. Spočítá se ze vzorce [11]:
AR=b
2
S
(11)
AR křídlo=
b2
S
= 1.410
2
0.310678
=6.40
ARVOP=
b2
S
= 0.450
2
0.0648
=3.125
AR SOP=
b2
S
= 0.235
2
0.033571
=1.65
3.1.2.1 Úhel vzepětí křídel (wing dihedral)
Úhel vzepětí lze nejlépe pochopit z obrázku:
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Změříme vzdálenosti konce křídla od vodorovné osy, procházející základnou křídla
kolmou na trup na reálném letadle a dopočítáme pomocí pravoúhlého trojúhelníku.
Λ=sin−1 zdvih na konci křídla
polovina rozpětí
=sin−1 20
700
=1.64 ° (12)
3.1.2.2 Aerodynamické tětivy
Aerodynamická tětiva se spočítá jako:
SMC=S
b (13)
Aerodynamická tětiva křídla:
wc=S
b
=0.310678
1.410
m=0.220 m
Aerodynamická tětiva VOP:
hc=S
b
=0.0648
0.450
m=0.144m
Aerodynamická tětiva SOP:
vc= S
b
=0.033571
0.235
m=0.143m
3.1.2.3 Poloha těžiště a neutrálního bodu
Je také vypočítána pomocí programu XLFR5:
CGx = 272.7872 mm
CGy = 4.8094 mm
CGz = 17.7172 mm
Neutrální bod je působiště aerodynamických sil. Jeho poloha vůči těžišti je důležitá
pro statickou stabilitu letadla.
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Obr. 8: Úhel vzěpetí [24]
NPx = 317.22885 mm
NPy = 0 mm
NPz = 0 mm
3.1.3 Motor
Pro  pohon  letadla  je  použit  bezkartáčový  elektromotor  s  točivým  pláštěm.
Parametry elektromotoru jsou získány ze stránek prodejce  [12]. Indukčnost motoru však
mezi parametry nebyla a nepodařilo se mi ji získat ani po komunikaci s prodejcem. Použil
jsem tedy indukčnost podobného motoru od jiného výrobce. 
Typ motoru FOXY C3014/16
Průměr [mm] 37
Průměr hřídele [mm] 5
Hmotnost [g] 185
Napájení [V] 7.4 – 11.1
Otáčky na volt [ot./min/V] 970
Výkon [kW] 0.35
Proud naprázdno [A] 1.6
Max. Špičkový proud [A] 33
Vnitřní odpor [Ω] 0.038
Indukčnost [H] 0.000023
Tabulka 2: Parametry motoru
3.1.4 Akumulátor
Motor  a  elektronika  je  napájena  tříčlánkovým  Li-pol  akumulátorem,  jehož
parametry byly získány z webových stránek prodejce [13].
Název akumulátoru Battery  -  G3  RAY  Li-Pol
2200mAh/11,1 26/50C 
Napětí [V] 3 x 3.7 = 11.1
Kapacita [mAh] 2200
Impedance [Ω] 0.006
Max. Nabíjecí proud [A] 4.4
Vybíjecí proud [A] 57.2
Hmotnost [g] 167
Tabulka 3: Parametry akumulátoru
3.1.5 Regulátor
Jedná  se  o  regulátor  pro  bezkartáčový  motor.  Slouží  k ovládání  otáček
elektromotoru.  Je  vybaven  stabilizátorem  napájení  s nastavitelným  výstupním  napětím
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zajišťujícím napájení  přijímače  a  serv z pohonného akumulátoru.  Parametry získány ze
stránek prodejce [14].
Název regulátoru FOXY R-45SB
Odpor [Ω] 0.002
Trvalý proud [A] 45
Špičkový proud [A] 65
Hmotnost [g] 58
Tabulka 4: Parametry regulátoru
3.1.6 Vrtule
Na našem letadle používáme vrtuli GWS EP 12x6 (305x152mm). 
Průměr [mm] 305
Stoupání [mm] 152
Hmotnost [g] 30
Tabulka 5: Parametry vrtule
3.2 Model letadla v simulinku
Tento model letadla v simulinku má dlouhou historii. Nejprve byl využíván jako
výukový  model  v Honeywell  Aerospace,  jehož  část  jsem  dělal  já  s  Bc.  Vojtěchem
Kuchařem a zbytek modelu Ing. Petr Liškář. V té době to byl model malého dopravního
letadla  se dvěma proudovými motory vzadu na trupu. Později  model  použil  Ing. Pavel
Novák pro svou diplomovou práci a upravil jej na jednomotorové letadlo poháněné vrtulí a
elektromotorem.  Pro  tuto  diplomovou  práci  jsem  použil  model  Ing.  Nováka  a  znovu
namodeloval elektromotor a model upravil na náš typ letadla. Jelikož jsou všechny použité
rovnice dostatečně popsány v diplomové práci pana Ing. Nováka ([2]), tak zde uvedu jen
stručný výpis rovnic, které byly použity přímo k jeho vytvoření. 
3.2.1 Model motoru
Motor namodelujeme pomocí:
U=Ra i+ L
di
dt
+k eω (14)
k m i= J
d ω
dt
+bω+M z (15)
Kde: 
ke – el. konstanta motoru
km – mechanická konst. Motoru
b – viskozní tření
U – napětí
ω – rychlost
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Některé parametry motoru nám chybí, budeme je proto muset odhadnout, dopočítat
nebo jinak zjistit.
Mechanická a Elektrická konstanta
1
k e
=ω
U
=970 RPM
V
=101.5 rad⋅s
−1
V (16)
     k e=
U
ω=
1
101.5
Vs
rad
=0.00895 Vs
rad
Mechanickou konstantu zvolíme stejnou jako elektrickou. 
Moment setrvačnosti
Moment  setrvačnosti  spočítáme  jako  součet  setrvačnosti  rotoru  +  vrtule.
Vrtuli zjednodušíme jako tyč a rotor jako tlustostěnný plášť válce a hřídel. Vzorce převzaty
z [15].
J=J rot+J vrtule (17)
J rot=
1
2
m(r 2
2+r1
2)+ 1
2
mhř rhř
2 =1
2
⋅0.060 (0.0372+0.0322)+ 1
2
⋅0.012⋅0.0052 kg⋅m2
J rot=7.194⋅10
−5 kg⋅m2
(18)
J vrtule=
1
12
mvrtule l
2= 1
12
⋅0.030⋅0.3052 kg⋅m2=2.3257⋅10−4 kg⋅m2 (19)
3.2.2 Model vrtule
Zdroj: [16]
Rychlostní poměr:
J= v
RPS⋅d (20)
Tah vrtule:
T=cT⋅ρv d
4⋅RPS 2 (21)
Kroutící moment vrtule:
M=
cP⋅ρv d
5⋅RPS 3
RPM
(22)
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Pro tento model jsou také důležité vrtulové koeficienty – tahový (CT) a výkonový
(CP) koeficient. Tabulka těchto koeficientů pro podobnou vrtuli je z [17] a byla upravena
podle doporučení Ing. Liškáře, aby lépe odpovídala vrtuli na letadle SkyDog.
3.2.3 Aerodynamické síly
Rovnice  pro  výpočet  aerodynamických  sil  na  letadlo  pomocí  aerodynamických
koeficientů. Zdroj: [1] [6] [8].
Fxaero=−(Cx0+Cxα⋅α)⋅S⋅̄q (23)
Fyaero=(Cyβ⋅β+
Cy r⋅r⋅b
2⋅vaero
+Cyζ⋅ζ)⋅S⋅q̄ (24)
Fzaero=−(Cz0+Czα⋅α+
Cz q⋅q⋅wc
vaero
+Czη⋅η)⋅S⋅q̄ (25)
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Graf 1: Graf závislosti vrtulových koeficientů na rychlostní poměru. Nás zajímá
tahový koeficient CT a výkonový koeficient CP.
3.2.4 Aerodynamické momenty
Zdroj: [1] [6] [8].
Laero=(cl ζ⋅ζ+cl ξ⋅ξ+clβ⋅β+ cl p⋅p⋅b2⋅v aero + cl r⋅r⋅b2⋅v aero )⋅S⋅b⋅̄q (26)
M aero=(Cmη⋅η+Cmα⋅α+Cm0+Cmq⋅q⋅wcvaero )⋅S⋅wc⋅q̄ (27)
N aero=(Cnξ⋅ξ+Cnζ⋅ζ+Cnβ⋅β+Cnp⋅p⋅b2⋅vaero +Cnr⋅r⋅b2⋅vaero )
S⋅b⋅̄q
(28)
3.2.5 Síly na letadlo
Transformační matice síly z aerodynamické ss na letadlovou ss [3]:
(29)
Silová výslednice na letadlo (po složkách):
F x=F body-X−m⋅g sinθ=m(u˙+q⋅w−r⋅v ) (30)
F y=F body-Y+m⋅g⋅cosθ⋅sin φ=m( v˙+r⋅u− p⋅w) (31)
F z=F body-Z+m⋅g⋅cos θ⋅cos φ=m(w˙+ p⋅v−q⋅u) (32)
3.2.6 Momenty na letadlo
Transformační matice momentů z aerodynamické ss na letadlovou ( zdroj: [3]):
(33)
Momentová výslednice v letadlové ss [1]:
M x=M body-X (34)
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M body-fixed=[cosαcosβ −cosα cosβ −sinαsinβ cosβ 0sin αcosβ −sinα sinβ cosα ]⋅M aero
Fbody-fixed=[cosαcosβ −cosαcosβ −sinαsinβ cosβ 0sinαcosβ −sinαsinβ cosα ]⋅F aero
M y=M body-Y+F body-Z⋅(CP x−CGx ) (35)
M z=M body-Z+F body-Y⋅(CP x−CG x) (36)
M x=I x p˙−( I y−I z)qr−I yz(q
2−r2)−I zx(r˙ + pq)−I xy(q˙−rp) (37)
M y=I y q˙−( I z−I x)rp− I zx(r
2− p2)− I xy( p˙+qr )− I yz (r˙−pq) (38)
M z=I z r˙−( I x− I y) pq− I xy( p
2−q2)−I yz( q˙+rp)−I zx ( p˙−qr ) (39)
3.2.7 Eulerovy úhly
Vztahy  mezi  úhlovými  rychlostmi  otáčení  kolem  os  letadla  a  derivacemi
eulerových úhlů. [1]
p=φ˙−ψ˙ sinθ (40)
q=θ˙cos φ+ψ˙cosθsinφ (41)
r=ψ˙cosθ cosφ+θ˙cosφ (42)
3.3 Model letadla v MotoCalc
Vytvořený  virtuální  model  letadla  v  Simulinku  bylo  potřeba  s  něčím porovnat.
Existují  různé  „modelářské  kalkulačky“,  které  slouží  leteckým  modelářům  pro
dimenzování  a  navrhování  modelů  letadel.  Pomáhají  modeláři  vybrat  k  danému  draku
letadla  správný  motor,  vrtuli,  akumulátor  a  regulátor  tak,  aby  měl  model  požadovaný
výkon, výdrž apod. Jedním z takových programu je MotoCalc [18]. 
MotoCalc  má  vlastní  databázi  nejpoužívanějších  motorů,  vrtulí,  regulátorů,
akumulátorů  a  draků  letadel.  Tuto  databázi  vytváří  sami  uživatelé  tohoto  programu.
Nicméně  dají  se  zadat  i  kompletně  vlastní  parametry.  Stačí  pouze  přepsat  parametry
uvedené v sekci 3.1 Fyzický model letadla do tohoto programu.
MotoCalc nám ze zadaných parametrů umí spočítat otáčky motoru, tah, účinnosti,
výdrž, proud motorem, napětí na motoru... a další veličiny v závislosti na poloze plynové
páky (throttle) a rychlosti letadla vůči vzduchu. Ze všech těchto hodnot je pro nás ze všeho
nejdůležitější tah motoru.
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Graf spočítaných hodnot pomocí tohoto modelu a porovnání s ostatními daty,  je
uvedeno v další podkapitole.
3.4 Měření parametrů motoru a celkové porovnání
Nejlepší metoda, jak zjistit, jak přesný je vytvořený virtuální model, je porovnat ho
s reálnými daty. Pro ověření modelu motoru jsme se rozhodli udělat statické měření tahu.
Ideální  by bylo  provést  měření  ve  větrném tunelu,  při  různých rychlostech  proudícího
vzduchu.  Zjistili  bychom  tah  motoru  v  celém  rychlostním  rozsahu  letadla.  Nemáme
bohužel ani větrný tunel, ani měřící vybavení pro takové měření. Museli jsme se uchýlit k
poněkud provizornější metodě. Měření bylo provedeno pro různé nastavení plynové páky,
ale pouze při nulové rychlosti  okolního vzduchu. Zjistíme alespoň nějakou hodnotu, od
které bude možné se odrazit.
Pro samotné měření jsme použili jednoduché vahadlo, kuchyňskou váhu, optický
otáčkoměr a HiBox logger, zařízení pro záznam napětí, proudu a otáček motoru. Všechno
vybavení jsme připevnili k desce stolu, aby se při testu nepohybovalo.
30
Obr. 9: Program MotoCalc s vytvořeným modelem letadla SkyDog
3.4.1 Vyhodnocení měření
Naměřená  data  jsme  porovnali  s  výsledky  simulace  v  simulinku  a  výpočtu
MotoCalcu.  Výsledek  je  vidět  na  grafu  níže.  Z  grafu  je  patrné,  že  nejlépe  skutečnost
vystihuje model v simulinku. Největší rozdíl je v oblasti 85% - 100% plynu. Tato odchylka
pro nás nepředstavuje vážný problém, protože drtivou většinu času se při letu používá plyn
od 0% do cca. 60%. Chyba modelu v simulinku oproti skutečnosti je asi 12%. Model v
simulinku je pesimistický a poskytuje menší hodnoty tahu, než jsou ve skutečnosti, takže
při reálném letu bude k dispozici ještě malá tahová rezerva.
Data z MotoCalcu slouží čistě pro porovnání. MotoCalc slouží jako pomůcka pro
letecké  modeláře.  Je  určen  pro  navržení  a  sestavení  komponent  dálkově  ovládaného
letadla, takže od něj nelze očekávat přesné výsledky.
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Obr. 10: Sestava pro měření statického tahu. Zdroj: Bc. David Kraus
3.5 Letové měření a porovnání s nasimulovanými daty
Když je virtuální model letadla hotov, porovnáme ho s naměřenými letovými daty.
Samotné naměření dat není úplně triviální záležitost. Je potřeba kvalitní měřící vybavení,
senzory,  ale hlavně dobrý návrh manévrů pro měření a jejich dobré provedení pilotem.
Prvním problémem je, že náš virtuální model je založen na rovnicích, které letadlo popisují
při vytrimovaném letu a nebo jeho blízkém okolí. Vytrimovaný let by se dal vysvětlit jako
„rovnovážná poloha“ letadla. Jedná se o let, při kterém letadlo letí stálou rychlostí, ve stále
stejné výšce, bez náklonu a letí přímo rovně. Tento stav by měl být výchozím stavem pro
všechny manévry. 
Pokud se jedná o navržení samotných manévrů, tak se manévrem snažíme vybudit
jeden z módů kmitání letadla.  V průběhu měření se snažíme vybudit  postupně všechny
módy. Následně by se ze změřené odezvy daly určité aerodynamické koeficienty spočítat i
analyticky.  Seznam navržených  letových  manévrů  pro  naše  malé  letadlo  je  připojen  v
přílohách na přiloženém CD.
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Graf 2: Porovnání tahu naměřeného při testu, spočítaného MotoCalcem a pomocí
modelu v Simulinku
Toliko k teorii. Praktické provedení nebylo zdaleka tak snadné. Problémy jež se při měření
vyskytly:
• Některé  veličiny  neumíme  změřit –  nepodařilo  se  nám  zprovoznit  měření
rychlosti  letadla  vůči  vzduchu.  Původně  zakoupený  senzor  pracoval  na  spodní
hranici  svého rozsahu,  protože  byl  určen  pro  rychlejší  letadla.  Signál  byl  příliš
zašuměný a nepomohlo ani posunutí A/D převodníku přímo na křídlo. Vybrali jsme
a zakoupili jsme proto citlivější senzor, který ale většinu doby neměřil a naměřené
hodnoty posílal  sporadicky.  Chybí  také senzory pro měření  úhlu náběhu a úhlu
vybočení.
• Letadlo  není  možné  manuálně  vytrimovat –  pilot  letadlo  pozoruje  pouze  ze
země, nesedí v něm. Nemá tedy například dokonalý přehled o tom, kdy je letadlo
rovnoběžně s horizontem ve vodorovném letu. Přenos telemetrických dat je pomalý
(1  Hz)  a  letadlo  je  velmi  lehké  a  obratné  a  jakýkoliv  větrný  poryv  jej  hodně
ovlivňuje.  Pilot  má také na trimování  velmi  omezený čas,  protože nesmí ztratit
letadlo z dohledu.
• U  letadla  jdou  těžko  vybudit  vlastní  kmity –  souvisí  s  předchozím  bodem,
protože vlastní kmity se nejlépe budí při vytrimovaném letadle.  Letadlo je však
lehké, má malé momenty setrvačnosti,  a proto je jakékoliv kmitání velmi rychle
zatlumeno.
Naměřená data jsem rozdělil  na kratší úseky a vybral ty,  ve kterých byl  impulz
pokud možno pouze na jednu z řídících ploch. Podle naměřených dat jsem nastavil výchozí
podmínky  simulace  a  poté  porovnal  naměřená  data  s  výsledky  simulace.  V  datech  je
viditelná podobnost, nicméně rozhodně se nedá říct, že by se jednalo o dokonalou shodu. 
Všechny grafy s porovnáním jsou k dispozici v přílohách na přiloženém CD. Níže
jsou ukázkové grafy porovnávající naměřená data s výsledky simulace. Reálná data jsou
zatížena odchylkami způsobenými například počasím, tak se od simulovaných dat liší. V
simulovaných datech jsou však jasně patrné stejné trendy jako v reálných datech a podle
toho jsem si dovolil usoudit, že model neodpovídá reálné soustavě dokonale, ale přibližuje
se jí  dostatečně  na to,  aby se podle něj  dal  naladit  autopilot.  Dosažené výsledky jsem
konzultovat s Ing. Petrem Liškářem, který má v této oblasti velké zkušenosti. Potvrdil mi
správnost mých závěrů.
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Graf 3: Porovnání eulerových úhlů skutečného letadla s výsledky modelu v simulinku.
Graf 4: Porovnání úhlových rychlostí skutečného letadla s výsledky modelu v simulinku.
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Obr. 11: Model letadla SkyDog v simulinku upravený pro porovnání s naměřenými
daty.
4 Identifikace parametrů pomocí letových dat
Identifikace  systému  je  multidisciplinární  problém,  který  v  sobě  spojuje
problematiku  z  oblastí  statistiky,  teorie  řízení,  letového  testování,  letové  dynamiky  a
dalších  odvětví.  Cílem  je  minimalizace  rozdílu  odezvy  reálného  letadla  od  odezvy
počítačového modelu, vytvořeného podle aerodynamických rovnic. Tento rozdíl může být
definován pro každou z proměnných odezvy jako integrál chyby na druhou.
4.1 Přehled metod identifikace
Metod identifikace, které se používají pro identifikaci modelu letadla, je celá řada.
My si zde uvedeme jen ty nejvýznamnější a nejpoužívanější z nich.
4.1.1 Metoda přibližných rovnic
Zdroj: [19]
Jedná se o jednu z nejstarších a nejjednodušších metod,  jak odhadnout hodnoty
některých aerodynamických derivací. Je založena na tom, že pro určité typy odezev jsou
dominantní pouze některé aerodynamické derivace. Použití této metody vyžaduje zjištění
frekvence a tlumení vlastních módů kmitání letadla (short period mód, fugoida, …) nebo
vybuzení vlastních módů kmitání pomocí skokových impulzů na řídící plochy a změřením
odezvy na tyto impulzy.
Například pro zjištění vlivu výškového kormidla se použije vztah:
Cmδe=
I yy
1
2
ρV 2 S c̄
⋅Δ q˙Δδe (43)
V  tomto  vzorci  Δδe vyjadřuje  naměřenou  peak-to-peak amplitudu  impulzu  na
výškovém kormidle a Δ q˙ výsledné peak-to-peak zrychlení klonění. Toto je pouze jeden
z celé řady vztahů, které můžeme použít ke zjištění dalších parametrů (aerodynamických
derivací) letadla.
Tento způsob používá pan Ing. Jan Humr ve své diplomové práci [13], kde pomocí
těchto údajů odvodil stavové matice,  které popisují podélný pohyb letadla v ustálených
podmínkách. Samozřejmě podle stejného principu lze z vlastních pohybů odvodit i stavové
matice pro příčný pohyb.
4.1.2 Metody frekvenční odezvy
Zdroj: [19]
Jedná se o black-box metody identifikace, kdy se zaznamenává odezva letadla na
vstupy od pilota na řídící plochy (křidélka, výškové kormidlo,  směrové kormidlo, ...). V
dalším  kroku  jsou  pak  vstupy  převedeny  do  frekvenčního  spektra  pomocí  fourierovy
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transformace. Nejčastěji se používá pro rotorové letouny (vrtulníky), ale jde aplikovat i na
letadla s pevnými křídly. Její výhodou je, že může být zaměřena pouze na nějakou určitou
skupinu frekvencí, která nás zajímá.
X (ω)=∫
−∞
∞
x (t )e− jω t dt (44)
Přenosová funkce  je  pak  definována jako podíl  výstupní  a  vstupní  amplitudy a
výstupní a vstupní fáze. Hodnota aerodynamické derivace se získá porovnáním změřené a
odvozené přenosové funkce s teoretickou přenosovou funkcí.
V minulosti, kdy se musela fourierova transformace dělat ručně, se používaly různé
specifické vstupní signály, aby se tato práce ulehčila. Například se používalo sinusovských
vstupů,  aby se nemusel  počítat  Fourierův integrál  (44).  Nevýhodou však bylo,  že bylo
potřeba  hodně  letového  času  pro  proměření  všech  požadovaných  frekvencí  za  všech
letových  podmínek.  Dalším  způsobem  bylo  například  použití  jednotkových
trojúhelníkových pulzů nebo byla i odvozena metoda pro analytický výpočet.  V dnešní
době se už používají různé pseudonáhodné signály nebo se dělá tzv. frequency sweep, aby
jsme se ujistili,  že budou vybuzeny všechny módy kmitání,  co letadlo má a převod do
frekvenční  oblasti  se dělá  numericky.  Nevýhodou této metody je,  že  je potřeba nějaký
systém generování vstupů na řídící plochy. Tato metoda není použitelná pro případ s naším
malým UAV, protože žádný takový systém nemáme. Taky během testu by letadlo uletělo
daleko z pilotova dohledu, což z bezpečnostního hlediska není přípustné.
Výhodou této metody je, že se jedná o metodu „black box“. Nemusíme tedy znát
žádné aerodynamické rovnice ani žádné další rovnice popisující náš systém. Také se hodí
pro implementace v reálném čase (např. on-line identifikace parametrů). Výhodou je také
menší výpočtová náročnost. Můžeme se soustředit pouze na frekvenční rozsah, který nás
zajímá a tím zmenšit objem dat nutných pro zpracování.
4.1.3 Equation Error
Zdroj: [21], [22]
Celá metoda vychází z rovnice:
z=X θ+ϵ (45)
Kde z je vektor měření, X je regresní matice (někde označovaná také jako Φ) ,  θ
vektor neznámých parametrů (které chceme identifikovat) a ε je vektor odchylek (equation
error). O regresní matici X předpokládáme, že není lineárně závislá. Vektor z a matice X
jsou získány letovým měřením.
Potom, z=[ z (1)z (2)... z (N )]T
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X=[1 X 1(1) … X n(1)1 X 1(2) … X n(2)⋮ ⋮ ⋮1 X 1(N ) … X n(N )]
θ=[θ0 θ1 … θn]
T
ϵ=[ϵ(1)ϵ(2)...ϵ(N )]T
Předpokládáme, že prvky vektoru  ε nejsou v korelaci s prvky X a jejich standardní
odchylka je konstantní. Také předpokládáme, že prvky vektoru X umíme změřit bez chyb
nebo odchylek (což není úplně pravda, jak si ukážeme později).
K identifikaci  vektoru  θ se  nejčastěji  používá  metoda  zobecněných  nejmenších
čtverců (ordinary least squares method - OLS), která minimalizuje toto kritérium:
J (θ)=1
2∑i=1
N
ϵ2(i )=1
2
(z−X θ)T (z−X θ) (46)
Řešení je pak ve tvaru:
θ̂LS=(X
T X )−1 X T z (47)
V praxi ovšem všechny naměřené hodnoty budou zatíženy nějakou chybou nebo
odchylkou. Proto náš předchozí předpoklad, že  X známe bez chyb a odchylek není zcela
správný. Další zdroj chyb jsou atmosférické turbulence. Tyto chyby a odchylky vedou k
nepřesné nebo špatné identifikaci parametrů. Obzvláště u UAV mají turbulence veliký vliv
kvůli  malé  hmotnosti  a  malým  momentům  setrvačnosti  UAV.  Proto  samotná  metoda
nejmenších čtverců není moc efektivní a používá se několik vylepšení.
Jednou z možností je použití vážených nejmenších čtverců (weighted least squares
– WLS) Pro tento případ je zavedena matice vah Ω a řešení je pak ve tvaru:
̂θWLS=(X
TΩ X )−1 X TΩ z (48)
Tento případ není v praxi moc rozšířen.
V  praxi  je  spíše  obvyklé  data  důkladně  připravit  a  teprve  poté  použít  metodu
nejmenších čtverců. Spousta chyb může být objevena, odhadnuta a odstraněna v průběhu
zjištění kompatibility dat (data compatibility check) nebo provádění letových testů brzo
ráno, kdy jsou turbulence minimální.
4.1.4 Output-Error method
Zdroj: [21], [22]
Je podobná předchozí  metodě.  Je to také jedna z velmi používaných metod pro
identifikaci parametrů letadla. Princip je takový, že parametry modelu letadla jsou měněny
tak, aby se minimalizovala následující hodnotící funkce:
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J (θ)=1
2∑k=1
N
[ z k− yk ]
T R−1[ zk− yk ] (49)
Kde  y  je  vektor  výstupů  modelu,  z  je  vektor  měřených  veličin  a  R  je  matice
kovariance  šumů.  Tato  optimalizace  se  řeší  pomocí  maximálně  věrohodných  odhadů
(maximum-likelihood estimation). V praxi můžou být diagonální členy matice upraveny
uživatelem tak, aby se co nejvíce vyrušily nepřesnosti měření. Celý algoritmus výpočtu je
následující:
1. Zvolíme  počáteční  odhad  vektoru  neznámých  parametrů θ̂ Tento  odhad  buď
spočítáme analyticky nebo pomocí metody equation error.
2. Spočítáme předpokládaný výstup ŷ  a odhad kovarianční matice R̂
3. Minimalizujeme  funkci  J  vzhledem k  θ a  najdeme  konečný  vektor  neznámých
parametrů θ̂
4. Vrátíme se ke kroku 2 a opakujeme, dokud to nezkonverguje.
R̂= 1
N ∑k=1
N
[ z k− yk ]
T [z k− yk ] (50)
4.1.5 Výběr vhodné metody
Rozhodování, kterou metodu pro náš případ použít vezmeme postupně. Pro metodu
přibližných rovnic nemáme naměřené potřebné odezvy, zachycující vlastní módy kmitání
letadla a jejich získání by bylo velmi obtížné.
Metody frekvenční odezvy také nejsou pro náš případ nejvhodnější. Jednak by bylo
nutné pomocí nějaké elektroniky generovat řídící signál ovládacích ploch a za druhé, doba
testu se pohybuje kolem 90s (to aby se stihl projít celý frekvenční rozsah) a za tu dobu by
letadlo uletělo z pilotova dohledu a dosahu vysílačky. Tato metoda je také nepoužitelná.
Equation error je jednoduchá metoda, jejíž nevýhodou je, že pokud jsou naměřené
data  zatíženy  chybou  (např.  turbulence  nebo  větrný  poryv  na  letadlo  při  měření),  tak
zkonvergují ke špatnému výsledku. Metoda také nepočítá s odchylkami měřených veličin.
Nicméně, pokud budeme letové testy provádět za bezvětří, tj. brzo ráno nebo večer, měli
bychom dostat slušné výsledky, proto tuto metodu použijeme.
Poslední  uvedenou  metodou  je  output-error  metod.  Ta  je  podobná  předchozí
metodě,  jenom  je  o  něco  složitější,  protože  počítá  s  tím,  že  veličiny  neumíme  měřit
dokonale  přesně.  Turbulence,  větrné  poryvy  a  podobné  chyby  nám zanesou  chybu  do
identifikovaných  parametrů.  Tuto  metodu  také  implementujeme,  poté  budeme  moct
porovnat metody mezi sebou a zjistit, která dává lepší výsledky.
40
4.2 Implementace metod a zhodnocení výsledků
4.2.1 Equation error
Equation error jsme implementovali pomocí uvedené rovnice (47):
θ̂LS=(X
T X )−1 X T z
Metoda  byla  implementována  pomocí  skriptu  v  matlabu  a  výpočet  byl  rychlý.
Problémem bylo to, že některé veličiny nebyly změřeny (viz. kapitola 3.5 Letové měření a
porovnání s nasimulovanými daty). Jednalo se o úhel náběhu, úhel vybočení a rychlost
letadla vůči vzduchu. Jako rychlost se použila rychlost vůči zemi změřená pomocí GPS.
Úhel náběhu a úhel vybočení se počítal ze simulace a vydával se za naměřený. Výjimečně
se stalo, že nenalezla žádné řešení. V sadách identifikovaných parametrů byly ale velké
rozdíly. Výsledné identifikované parametry byly určeny pomocí váženého průměru. Váhy
byly nastaveny subjektivně, podle kvality provedeného manévru a podle kvality odezvy.
Konkrétně  se  jednalo  o  identifikaci  moment  klonění  a  momentu  zatáčení.
Použijeme rovnici (37) pro výpočet naměřeného momentu. Vystupují v ní pouze momenty
setrvačnosti  a  úhlové  rychlosti  a  zrychlení,  které  umíme  měřit.  Pomocí  této  rovnice
spočítáme vektor z, který reprezentuje vektor naměřených dat.
Z rovnice (26) vytvoříme vektor neznámých parametrů a regresní matici:
X=[1 β(1) p̂(1) r̂ (1) ξ(1) ζ(1)1 β(2) p̂(2) r̂ (2) ξ(2) ζ (2)⋮ ⋮ ⋮ ⋮ ⋮ ⋮1 β(N ) p̂(N ) r̂ (N ) ξ(N ) ζ(N )] (51)
θ=[Cl0 Cl β Cl p Cl r Clξ Cl ζ] (52)
Po provedení metody nám výsledky zkonvergovaly k těmto parametrům:
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Tabulka 6: Výsledky identifikace
MOMENT KLONĚNÍ
původní log0011 log0022 log0024 log0041 log0042 log0043
EE EE EE EE EE EE průměr
Cl0 0 0,000189 -0,002337 0,000011 0,00013 -0,000554 0,000042 -0,00031
Cl_Beta -0,015027 0,002242 0,003339 0,004795 0,00178 0,00451 0,00181 0,00295
Cl_P -0,47849 0,00562 0,020622 0,005467 -0,006191 -0,006643 -0,01289 -0,00145
Cl_R 0,15764 0,021646 0,009665 0,03505 0,038388 0,038149 0,047291 0,03390
Cl_dAil 0,275 0,006232 0,001702 -0,886942 0,039195 0,197118 -0,120915 -0,05423
Cl_dRud 0,01425 -0,00319 0,164169 -0,002371 -0,001296 -0,001472 -0,001249 0,01673
Váhy 1 1 1 3 2 1
4.2.2 Output error
Tuto metodu jsme implementovali podle uvedeného postupu. Jako odhad vstupních
parametrů se používá výsledek metody equation  error.  V našem případě  jako výchozí
odhad parametrů byly použity hodnoty,  které byly spočítány pomocí programu XFLR5.
Jelikož tato metoda zkonvergovala k naprosto stejným parametrům jako metoda předchozí,
proto jsou výsledné identifikované parametry naprosto identické s předchozí metodou.
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Graf 5: Porovnání modelu s původními parametry s naměřenými daty
4.2.3 Vliv na porovnání s reálnými daty
Po identifikování parametrů jsem zkusil upravený model porovnat s naměřenými
daty. Zkoušel jsem jak hodnoty spočítané průměrem ze všech časových úseků, tak pouze
hodnoty pro jeden časový úsek. Uspokojivé výsledky nepřineslo ani jedno. Je logické, že
pokud na každém úseku spočítám jiné aerodynamické  koeficienty  a  pak udělám jejich
průměr a tento průměr porovnávám s jednotlivými časovými úseky, tak to nikdy nebude
ideální. V tomto případě to bylo horší, než původní koeficienty.
Rovněž  jsem  si  zkoušel  vybrat  pouze  jeden  úsek,  na  tom  identifikovat
aerodynamické koeficienty a ty pak použít při opětovném srovnání s naměřenými daty v
tomto  úseku.  Ani  tato  metoda  nepřinesla  očekávané  výsledky a  výsledné  odezvy byly
horší, než s použitím původních koeficientů.
Metoda identifikace funguje poměrně dobře, což můžeme vidět na grafech, kde se
porovnává  moment  klonění  podle  původního  modelu  a  moment  klonění  podle
identifikovaného  modelu  s  naměřenými  daty.  Nicméně  pokud  se  podíváme  na  vliv
identifikovaných  parametrů  na  model  celého  letadla,  dostaneme  přesně  opačný  závěr.
Průběhy  eulerových  úhlů  a  úhlových  rychlostí  se  více  blíží  reálným datům v  případě
původního modelu. Tento výsledek identifikace si zdůvodňuji několika chybami, o kterých
jsem se zmínil v předchozím textu. Asi největší chybou je, že v regresní matici používám
data, která nebyla změřena, ale dopočítána simulačně (v příkladu s momentem klonění se
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Graf 6: Identifikovaný moment klonění
jedná o úhel vybočení  β). Dále kvalita změřených dat. Nejlépe se identifikuje,  pokud s
letadlem bylo létáno co nejblíže rovnovážné polohy (bod trimu) a byly vybuzeny vlastní
módy kmitání  letadla.  Snažili  jsme se při  letových testech  být  co nejblíže  rovnovážné
poloze, nicméně jak je uvedeno v předchozím textu, není to jednoduché. 
Závěr tedy je, že identifikace nevylepšila přesnost výsledného modelu,  jak jsme
doufali.
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5 Závěr, zhodnocení dosažených cílů
Tato diplomová práce pojednává o simulačním modelování bezpilotního letounu a
je součástí projektu SkyDog, který je realizován ve spolupráci se společností Honeywell. V
úvodu  práce  jsou  nastíněny  základní  cíle  projektu  a  cíle  této  práce  s  rozšiřujícím
komentářem. 
Ve  druhé  kapitole  je  stručný  úvod  do  problematiky  aerodynamických  rovnic,
souřadných systémů a matematického popisu letadla. Samotná tvorba simulačního modelu
je  popsána  ve  třetí  kapitole,  která  začíná  popisem samotného  fyzického  letadla.  Tento
přehled  obsahuje  jednak  parametry  motoru,  regulátoru,  akumulátoru,  ale  také  přehled
všech důležitých parametrů draku letadla a způsob, jak byly spočítány nebo odvozeny. V
další  části  se  věnuji  všem  rovnicím  potřebným  pro  vytvoření  virtuálního  modelu  v
prostředí simulink.
Jakmile byl virtuální model hotov, bylo potřeba jej porovnat s naměřenými daty  a
následně upravit. Jednak byl proveden test statického tahu motoru. Z výsledků tohoto testu
byl  lehce  upraven model  motoru.  Dále bylo  provedeno několik  letových měření,  která
poskytla  další  data  pro  srovnání.  Výsledky  těchto  měření  jsou  uvedeny  v  příloze.
Vytvořený virtuální model se blížil naměřeným datům, ke shodě však bylo ještě daleko.
Čtvrtá  kapitola  se  věnuje  identifikaci.  Na  začátku  je  uveden  přehled
nejpoužívanějších  metod  identifikace,  s  vysvětlením  principu  jednotlivých  metod.
Následně  je  popsána  implementace  jednotlivých  metod  a  dosažené  výsledky.  Pomocí
identifikace se nepodařilo vylepšit  přesnost modelu.  Bylo by zapotřebí  více testovacích
letů,  přidat  senzory  na  měření  úhlu  náběhu  a  úhlu  vybočení  a  především  zprovoznit
pitotovu sondu na měření rychlosti letadla vůči vzduchu.
Výsledný model  byl  použit  k naladění  regulátorů autopilota  (Bc.  David Kraus).
Samotné naladění podle modelu nestačilo a regulátory byly doladěny ručně podle chování
při reálném letu. Výsledný model by bylo potřeba udělat  přesnější, což se nepodařilo z
důvodů  zmíněných  v  práci.  Bohužel  se  přesnost  modelu  nezlepšila  ani  s  provedenou
identifikací.  Nicméně  identifikace  aerodynamických  konstant  je  poměrně  složité  téma,
kterého jsme se zde dotkli pouze okrajově.
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7 Přílohy
Přiložené CD obsahuje:
• Nakres.zip - Okótovaný nákres letadla
• Manevry.docx - Seznam manévrů pro letové měření
• Grafy_pred_identifikaci.zip - Grafy srovnání naměřených dat a modelu
(před identifikací)
• Po_identifikaci.zip - Grafy neměřených dat a modelu (po identifikaci
• SkyDog model.zip -  Model  letadla  SkyDog  v  simulinku  včetně  skriptů,
použitých při identifikaci.
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